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研究成果の概要（和文）：超音速ジェットから発生する音響波の実験および高解像度数値解析を通して高精度な
数値解析で何を解像すべきかを明らかにするための研究を行った．実験は音響測定，PIV，シュリーレンを行
い，流れ場と音響場の構造を結びつける知見を得た．数値解析は，開発した高解像度数値解析手法を利用し，流
体音響場の詳細を明らかにした．これらの結果から，乱流遷移する超音速ジェットの場合はせん断層に8点程度
の解像度で乱流遷移の過程を解像することで，攪乱を与えた超音速ジェットの場合はせん断層に20点程度, 周方
向に512点の解像度で乱れを適切に解像することで，乱流騒音に対して十分な精度で予測できることがわかっ
た．

研究成果の概要（英文）：What should be resolved in the simulations of supersonic jets for the 
highly-accurate results is investigated using experiments and high-resolution numerical analysis. In
 the experiments, acoustic, PIV, and Schlieren photograph measurements are conducted and the 
connections between flow and acoustic fields structures are clarified. In the numerical analysis, 
the developed high resolution schemes are employed and the details of the aeroacoustic fields are 
clarified. These results illustrated that the turbulent acoustic waves can be predicted with the 
sufficiently high accuracy by resolving the transition behavior with the mesh resolution of eight 
points inside the initial shear layer for the transitional supersonic jet and by resolving the 
turbulent behavior of initial disturbed shear layer with the mesh resolution of twenty points inside
 the initial disturbed shear layer and 512 points for azimuthal direction for the disturbed 
supersonic jet. 

研究分野： 流体力学

キーワード： 宇宙科学　超音速噴流　空力音響　高解像度数値解析
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様 式  

１．研究開始当初の背景 

 超音速円形ジェットはロケット噴流や超
音速旅客機のエンジン排気,工業製品の製作
等で用いられており,その騒音レベルが非常
に高いために環境問題等につながっている．
これらの音響波の学術研究は，比較的低レイ
ノルズ数に限られ，実用的な乱流ジェットの
騒音の数値解析での的確な予測は挑戦的な
課題の一つである．申請者は研究開始当初ま
でに国際共同研究で行った小型ロケット噴
流からの音響波の予測ワークショップで，超
音速ジェットから発生する音響波の内，低周
波で顕著な「乱流の大規模構造から発生する
音響波」に関しては数値解析により，5dB 程
度の誤差範囲内で(音圧振幅を 0.5-2 倍程度)

で定性的に予測可能であると示した．一方，
数値解析を実用上実験に置き代えるための
音響レベルの誤差範囲 2dB (音圧振幅を
0.7-1.3倍程度以内，実験の誤差に相当)を達成
するには，様々な種類（図 1）の音響波の音
源位置，指向性，周波数特性のそれぞれを定
量的に予測する必要があるとの結論を得た. 

乱流の大規模構造
から発生する音響波
(マッハ波）

乱流の微細構造
から発生する音響波

 

図 1 超音速ジェットの数値解析の例 

 

２．研究の目的 

背景で述べた数値解析での超音速ジェッ
トの音響波の予測・低減を行うためには，過
去の研究から分類された超音速ジェットか
らの音響波: 

1)乱流の大規模構造から発生する音響波 

2)乱流の微細構造から発生する音響波 

3)衝撃波乱流干渉から発生する音響波 

4)ピーク周波数を持つスクリーチ 

のうち 1)-3)の 3種類の音響波に対して近年可
能になった詳細な実験観察，高解像度数値解
析を通じて発生メカ二ズムを再度確認し，数
値解析でどのような物理現象を解像すべき
かを認識することが必須である．そのためこ
れを本研究の目的とした．なお 4)に関しては，
限られた条件のみで現れる音響波で本課題
では扱わない．本研究は，未解決の空力音響
の基礎問題に実験と高解像度数値解析を用
いて，物理メカニズムの理解を通して，数値
解析で超音速ジェットから発生する空力音
の予測を実現する技術の獲得を狙うもので
ある．現在の数値空力音響解析のレベルは比
較的単純な衝撃波のない亜音速ジェットに

対し定量的予測ができつつある段階であり，
本研究が狙う，より複雑な超音速ジェットか
らの騒音の定量予測には上記物理メカニズ
ムの理解が欠かせない． 

 

３．研究の方法 

 本研究では，実験および高解像度数値解析
を通して，超音速ジェットから発生する音響
波の理解を行い，音響波の発生に支配的な物
理現象を抽出する．数値解析では，申請者が
これまでに用意した高速流からの音響波の
発生過程を的確に捉える圧縮性コードを用
いて 2-10億格子点規模の解析を行った．この
解析コードは 6次精度コンパクト差分等を利
用した非常に高解像度の手法を基にした．詳
細は発表論文[学会発表 10]などを参照された
い．また実験では，本科研費により購入した
音響波計測，高解像度の粒子画像速度測定法
（PIV）による測定に加えシュリーレン画像
の取得を行い，現象理解に努めた[学会発表
1,4]．この際，過去の研究で開発したデータ
マイニング手法を有効に活用し，目的である
音響波の発生原因を明らかにした． 

 また，現象理解のため線形安定性解析[学会
発表 7]を行い，数値解析の結果のより深い理
解を行った．さらに，乱流の大規模および微
細構造からの音響波の理解に向けて圧縮性
等方乱流，圧縮性せん断層の解析も同様の解
析コードで実施し[学会発表 5]，その理解を深
めている． 

 これらの研究手法により種々の音響波対
し解像すべき物理現象を明らかにした． 

 

４．研究成果 

 まず数値解析の一連の結果を示す．まず本
研究では乱流の大規模構造からの音響波を
ターゲットにし，乱流遷移する超音速ジェッ
トからの音響波を数値解析した(図 2)．対象と
なる超音速ジェットのマッハ数は 2.1，レイ
ノルズ数は 70,000 とし，流入条件のせん断層
厚さおよび微小攪乱の有無を変化させて解
析を行った．上記の条件は過去の実験研究に
合わせたものである．計算格子点を変化させ
た解析を行っており，初期せん断層に 8点以
上が入るように配慮することで解析結果が
ほとんど変化しないことを予め確認した．総
格子点数は 1億-2 億点程度である． 

 

図 2 乱流遷移する超音速ジェットの解析例 



 まず，過去の実験結果との比較を行い，現
状の格子解像度に問題が無いかを確認した． 

図 3,4 にせん断層厚さおよび遠方場での音圧
レベルの比較を示す．初期せん断層の厚さを
大よそ合わせ，攪乱を入れない数値解析を実
施することで 2dBの誤差範囲で音圧レベルを
予測できることを示した．すなわち初期せん
断の挙動を正確に解像することで乱流遷移
する超音速ジェットの音響波を正確に捉え
られる． 

 

 

図 3 乱流遷移する超音速ジェットのせん断

層厚さの実験との比較 

 

図 4 乱流遷移する超音速ジェットの遠方場

音圧レベルの指向性の実験との比較 

 

 次に，乱流遷移する超音速せんジェットに
対して初期せん断層を変化させた一連の解
析を比較した．初期せん断層の変化により，
速度変動の発達が大きく異なり(図 5)，結果と
して遠方場での音圧レベルが 10dB 程度変化
する(図 6)．上記で得られた速度変動の初期の
増加傾向は線形安定解析の結果と非常によ
く一致することを確かめており，超音速ジェ
ットの最も不安定なモードである斜めモー
ド（ヘリカルモード）が卓越していることを
確認した．これらの結果から乱流遷移する場
合に関しては，初期せん断層の厚さおよび擾
乱の有無を正確に与え，初期せん断層に 8 点
程度の格子解像度で解析すればおおよそ 2dB

以内の誤差で正確に音響波が予測できる． 

 

 

 

図 5 乱流遷移する超音速ジェットのせん断

層厚さの比較（th02は初期せん断層 20％，th01

は 10％のようにケース名を与えた） 

 

図 6 乱流遷移する超音速ジェットの遠方場

音圧レベルの指向性（ケース名は図 6に同じ） 

 

 次に乱流遷移後の超音速ジェットを模擬
するためノズル内で擾乱を与えた超音速ジ
ェットの解析を行った．マッハ数は 2.0，レ
イノルズ数は 900,000 とした．ノズル出口で
乱流に近い状況を模擬するため，ノズル内に
攪乱を入れることでその状況を模擬した．当
初，ノズルスロート後の超音速領域に攪乱を
加えたが，衝撃波が生じ流れが大きく乱され
たため，ノズルスロート前の亜音速領域まで
計算領域を拡大し，亜音速領域に攪乱を入れ
ることでより自然な流れ場が実現できた． 

 攪乱を与えた超音速ジェットの解析でも
同様にまず過去の実験と比較を行った．格子
解像度を様々に変化させた解析を行い，実験
結果と比較した．図 7，8 にせん断層厚さお
よび遠方場での音圧レベルの比較を示す．せ
ん断層厚さの比較からは，収束解(1024,512

など)と実験とは若干の差異が見られるが，一
方で，定性的には線形なせん断層の成長が見
られ，乱流遷移する超音速ジェットとは異な
った特徴が正確に捉えられた．また遠方での
音圧レベルの比較を見ると小さい角度にお
いて本解析は音圧レベルを過少評価するこ
とがわかるが，これは計算時間の不足で低周
波の変動を捉えられなかったためで，高周波
の振動が主な音響波となる大きな角度では，
良い一致を示す．ここでの誤差も 2dB程度で
あり，周方向に 512 点，初期せん断層厚さに



16点程度の総格子点数 5億点程度の解析を行
うことで，十分な精度となる． 

 

 

図 7 擾乱を与えた超音速ジェットのせん断

層厚さの実験との比較（256：周方向 256 点

の格子，512c：周方向 512点＋その他の方向

に粗い格子，512：周方向 512 点の格子，1024：

周方向 1024 点の格子） 

 
図 8 擾乱を与えた超音速ジェットの遠方場
音圧レベルの指向性の実験との比較（ケース
名は図 8 に同じ） 

 

 擾乱を与えた超音速ジェットの攪乱の有
無による音響波の違いを議論した．攪乱を与
えない場合,弱い攪乱,強い攪乱の 3 ケースを
解析した．結果を図 9，10に示す．攪乱を与
えない場合(図中 Laminar)と与えた場合(図中
diturbed)ではせん断層の発達に若干の違いが
見られ，結果として遠方場で 5dB程度の違い
が得られた．一方で攪乱の強さは調べた範囲
では大きく影響を与えないこと (図中
strongly-disturbed と weakly-disturbed の違い)

が分かった．今後さらなる検証は必要である
が，乱流遷移したジェットの場合は攪乱の強
さにあまり影響されないため，乱流条件を模
擬する攪乱を入れ，後は初期せん断層に 16

点程度を入れて解析することで2dB程度の予
測精度で乱流騒音が予測できる． 

 

 
図 9 擾乱を与えた超音速ジェットのせん断
層厚さ（Laminar：擾乱なし weakly-disturbed:

弱い擾乱，strongly-disturbed:強い擾乱） 

 

 
図 10 擾乱を与えた超音速ジェットの遠方
場音圧レベルの指向性（ケース名は図 10 に
同）じ 

 

 次にノズルにコニカルノズルを設定し，衝
撃波を発生させることで，衝撃波とせん断層
の干渉による音響波の解析を行った．格子解
像度は前述と同様のものでいる．こちらの結
果は，数値不安定等で予定通りに解析が進ま
なかったため，期間内での数値解析は実施(図
11：ショックセルが観察できる)できたが，音
響場の解析等が十分にできていない状況に
ある．データは得られており，これらの結果
の解析は今後鋭意進めたい． 

 

 

図 11 コニカルノズルを用いた場合の解析

例 

 

次に，より理想化した問題ではあるが，圧
縮性等方乱流(図 12)およびせん断層(図 13)の
解析結果を簡単にまとめる．音響波の発生メ
カニズムの詳細に迫るため，直接数値解析を
行った．どちらの解析においても Lighthill の



音源項を抽出し，どのようなメカニズムで音
響波が発生するかを議論した． 

 

図 12 圧縮性等方乱流の解析例 

  
図 13 圧縮性せん断層の解析例（左：Mc=1.2，
右：Mc=1.8）  

 

次に実験結果を示す．本研究では速度場
（PIV）の議論には宇宙科学研究所の超音速
ジェット発生装置，音響場，密度場（シュリ
ーレン）の議論には九州大学の超音速ジェッ
ト発生装置を利用して実験を行った．マッハ
数は 2.0 とし，コニカルノズル，適正膨張ノ
ズル，タブ付きノズルによる実験を実施した． 

実験結果から，基本的に過去の実験結果と
非常に良い一致の音響場が得られた．また，
PIV による平均速度場情報から，せん断層の
大よその厚さがわかり，数値解析をサポート
する情報が得られた．また併せて，シュリー
レンの結果をデータマイニング手法の一つ
である「周波数領域 POD」法により，処理す
ることで，衝撃波とせん断層の干渉から音響
波が発生することがわかり，衝撃波干渉音の
発生の様子をクリアに抽出できた(図 15)．こ
の様子が数値解析で再現できるかの確認等
を行うことで，重要な物理メカニズムの詳細
に今後迫りたい。 

以上のように，各種の音響波に対して，数
値解析・実験を通じてその詳細な物理メカニ
ズムを解明し，数値解析においてどの程度の
数値解像度を持って解析すれば良いかを明
らかにした．乱流騒音に関しては，初期せん
断層厚さおよび変動量を適切に与え，乱流遷
移する超音速ジェットの場合には初期せん
断層厚さに 8点程度，攪乱を与えた超音速ジ
ェットの場合には初期せん断層厚さに 20 点

かつ周方向に 512点程度あれば 2dB以内の精
度で音響波を予測できることが示唆された．
一方，衝撃波騒音に関してはデータは得られ
たが，解析が不十分な面があり，今後さらな
る解析を進め，同様の指標を明らかにしてい
きたい． 

 

 
図 15 シュリーレン画像への周波数領域 POD

の適用 
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